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捨て型ロケット (ELV: Expendable Launch Vehicle) に分類され，技術的信頼性が
高い反面，輸送コストが高くなるという欠点があると言われている．NASA が













る再使用型宇宙往還機 (RLV: Reusable Launch Vehicle) の導入が必須であること
は世界的な共通認識となっている． 
X Prize Foundation により，有人弾道宇宙飛行を競うコンテスト Ansari X Prize
が開催され，Scaled Composites 社が開発する SpaceShipOne (図 1.1-1) が 2004 年
に初めて民間による高度 100km の宇宙空間到達と弾道飛行という有人宇宙飛行
を実現させた[2], [3]．SpaceShipOne は，運搬用航空機 (White Knight) により高
度 15km まで運ばれた後，切り離されエンジン点火を行い高度 100km まで上昇
する．弾道飛行後，機体は滑空飛行を行って目的の飛行場に着陸する．現在は，
宇宙ビジネスを計画する Virgin Galactic が Scaled Composites からの技術提供
を受けて SpaceShipTwo (図 1.1-2) を開発し，各種試験を行っている．同社の計








Space 社が開発する Falcon 9 (図 1.1-3) は現在最も再使用宇宙往還機に近い商
業用ロケットだと言えよう．すでに Space Shuttle においても使い捨てであった 1
段目ブースタを海上の浮遊ドローン船にて垂直離着陸，回収に成功しており，
2017 年 3 月 31 日に実施されたミッションは過去に回収に成功した同型機を再
 
図 1.1-1 SpaceShipOne © 2014 Scaled Composites 
 
図 1.1-2 SpaceShipTwo © 2016 The Spaceship Company 
  













れてきた．宇宙科学研究所 (ISAS: Institute of Space and Astronautical Science, 
現 JAXA 宇宙科学研究所) では，航空機のようにエンジンに燃料を補給するだ
けで宇宙と地球を往復できるロケットの実現を目指して，1982 年に有翼飛翔体
ワーキンググループが発足，1984 年に有翼式宇宙往還機 HIMES (Highly 
Maneuverable Experimental Space vehicle) の構想が提案された[6], [7]．同プロジェ
クトでは完全再使用型のロケット飛翔体に関連する技術習得を目的として，
1986 年，1987 年に実施された低速滑空飛行試験 (図 1.1-5) に始まり，大気圏へ
の再突入の飛行特性の検証など，大気圏再突入飛行における空力，耐熱，飛行制
御に関連する技術や無人飛翔体の誘導，自動着陸に関連する知見を獲得するた
め数多くの実験が行われた．再突入飛行実験 (図 1.1-6) では高度 18km まで上
げた気球から，実験機を打ち上げるロックーン方式が採用され，1 回目の実験が
1988 年 9 月に実施された．1 回目の実験では高度 18km に到達した時点で気球が




年 2 月に 2 回目の飛行実験が行われた．気球から分離された後ブースタへ点火，
その後高度 67km まで上昇し，ガススラスタを用いた頂点付近の姿勢制御，およ
び空力舵面を用いた姿勢制御という当初の目的を計画通りに果たした[8]．さら
に，その後の 2 号機の準備を進めたが開発計画は中止となった[9]． 
HIMES の開発と時をほぼ同じくして，1980 年代後半から，宇宙往還技術試験
機 HOPE-X (H-II Orbiting Plane Experimental) の開発が，宇宙航空研究開発機構 
(JAXA: Japan Aerospace exploration Agency) の前身である宇宙開発事業団 
(NASDA: National Space Development Agency of Japan) と航空宇宙技術研究所 
(NAL: National Aerospace Laboratory of Japan) によって始まった[10]．HIMES で
は弾道飛行としているのに対し，HOPE-X では地球周回軌道への打ち上げを想
定していた点違いがある．HOPE-X は H-II ロケットのペイロードフェアリング
部分を HOPE-X に置き換えて H-Ⅱの第 1 段ロケットから切り離された後に自身
の持つエンジン (OMS: Orbital Maneuvering System) で楕円軌道に投入され地球









図 1.1-5 HIMES 滑空飛行試験 © JAXA 




(OREX: Orbital Reentry EXperiment) (図 1.1-7) [12] ，極超音速飛行実験機 
  
図 1.1-7 OREX © 2003 JAXA 図 1.1-8 HYFLEX © 2003 JAXA 
  




(HYFLEX: HYpersonic FLight EXperiment) (図 1.1-8) [13]，小型自動着陸実験 
(ALFLEX: Automatic Landing FLight EXperiment) (図 1.1-9) [14]，高速飛行実証機 
(HSFD: High Speed Flight Demonstration) (図 1.1-10) [15]により様々な飛行環境で
の実験をして空力，誘導制御などで多くの成果を上げた．しかしながら，計画見
直しにより 2000 年 8 月に計画が凍結された．想定していた開発費を大幅に超過
したことがその主な要因とされている．また，当時の日本は科学技術の更なる発
展と蓄積のため，航空宇宙 3 機関を新たに 1 つに束ね，基礎から研究，運用に至
るまで一貫して管理可能な JAXA が設立した．加えて，新型 H-ⅡA ロケットの
開発を基軸とした 20 後までの長期ビジョンを示した[16]． 
長期ビジョンの影響を受け，日本は再使用型宇宙輸送技術の確立は当面基礎




機を目指した低ソニックブーム低減を図った航空機形状の D-SEND (図 1.1-11) 
を開発を開始し，世界で初めて飛行実証に成功した[17]．特に最近では，2016 年
12 月に PD エアロスペース(株)は民間主導による宇宙旅行や宇宙輸送の実用化
のために H.I.S.，ANAHD と資本提携し，2023 年の商業運航開始を目指すことを
発表たり (図 1.1-12) [18]，2017 年 7 月にインターステラテクノロジズ(株)が観測







図 1.1-11 D-SEND#2 超音速試験機 
© 2015 JAXA 
図 1.1-12 有人宇宙機イメージ 
© 2016 PD AeroSpace, LTD. 
 
 












る (図 1.1-21)．九州工業大学でも 2005 年より，宇宙との境界とされる高度 100km
に到達し，弾道飛行後に地上へ滑空帰還する有翼ロケット実験機 WIRES 
(WInged REusable Sounding rocket) (図 1.1-14) の研究開発を開始した[20], [21]．
WIRES の機体形状は先に述べた有翼式宇宙往還機 HIMES を引き継いでおり，
本論文内で使用する運動モデルに WIRES を使用している場合，特に記載がない
ものについては HIMES の空力データを使用している．  
 
図 1.1-14 WIRES 開発コンセプト 
 
表 1.1-1 サブオービタル飛行実証のための技術実証 
1 ) 炭素繊維製軽量タンクの実現 
2 ) 動的環境下における最適軌道によるリアルタイム誘導 
3 ) 飛行環境適応型制御システムの構築と安定性解析 
































ードで飛行軌道を探索可能な動的分散遺伝的アルゴリズム  (DynDGA: 


























ットを用いて実験を繰り返し，ロケット開発の基礎技術を蓄えた (図 1.1-15) [32]．
そして，WIRES#011 (全長 1.1m, 打ち上げ質量 8kg) で小型有翼ロケット実験機
を用いた姿勢制御に関する技術実証に着手した[33]．並行して地上で模擬飛行を
行えるハードウェアインザループシミュレータの開発を行い，2009 年までに飛
行実験が 5 回行われ，上昇中の姿勢制御技術を実証した[34]． 
その後，円筒式ロケット実験機 WIRES#012 (図 1.1-16) (全長 1.7m，打ち上げ
質量 34kg) を開発した．同機は有翼型ロケット実験機 WIRES＃014 (全長 1.7m，
















用しコスト削減に勤める．WIRES#012 は 2 度にわたる回収失敗の後，3 回目の
飛行実験で 2011 年に機体の軟着陸に成功した [35]．また，同機を改良 
(WIRES#012IA (図 1.1-17)) してパラフォイルを用いた自律航行システムの飛行
実験も行ったが燃焼開始直後のエンジンに使用したグレイン内に含まれるボイ
ドが原因でノズル部が破損し，機体回収は叶わなかった[36]． 





(c) Ninja LA DERNIÈRE 
の飛行試験 
 
(d) WIRES#011 の飛行試験 












題を発見した．WIRES＃014-2 (図 1.1-19) の開発では，打上げ性能の向上の一環
として機体構造を東レカーボンマジック㈱と共同製作してモノコック構造に変
更し軽量化を図った．また，同機よりエンジンを維持コストなどの観点から，
CAMUI から HyperTechM1000 に変更した．そのため，同機体は打ち上げ試験前










脱落が脱落したものと結論づけた．2015 年 7 月，ノズル付近を局所的に補強す
ることで，WIRES#014 の 3 機目となる WIRES#014-3 (図 1.1-20) の地上燃焼試験
に成功した．飛行実験前にはハードウェアインザループシミュレータ[42]により
















図 1.1-18 WIRES#014-1 の飛行試験 図 1.1-19 WIRES#014-2
の地上燃焼試験 
 
図 1.1-20 WIRES#014-3 の飛行試験 
 




次期有翼ロケット実証機 WIRES#015 (全長 4.0m，打上げ質量 500kg) の設計
を 2014 年度より開始した[46], [47]．本機はサブオービタル機に必要な技術の総
合技術実証機という位置づけにあり，宇宙輸送システムに必要な技術のほぼ全
てを搭載する計画にある．最高高度は 6km 程度，最高対気速度はマッハ数約 0.8
程度である (図 1.1-22)．エンジンには，現在 JAXA および IHI，IHI エアロスペ
ースが研究開発している推力 30kN 級 LNG エンジンで，上昇の飛行軌道，姿勢
制御に必要なエンジンジンバル機構 (TVC: Thrust Vector Control) を備えている
[48]．空気力の働かない宇宙空間でのガスジェットスラスタ (RCS: Reaction 





打上げ質量を全長 4.5m，1ton とし，エンジン推力を 20kN とした[49], [50] (図
1.1-22)．WIRES#015 では FADS の実装を想定し，ハードウェアインザループシ
ミュレータも従来の機能に加えて装置を一新する計画である[51]．回収系は
WIRES#014 と同じ 2 段式パラシュートとエアバッグ展開による軟着陸を計画し
ており，円筒形で WIRES#015 と同じサイズの WIRES#013 により事前実証を実
施する計画にある．WIRES#013 には University of Southern California (USC) の開









われている[52], [53]．直近の研究対象として HIMES 形状をベースとして，単段











段式宇宙輸送機 (TSTO: Two-Stage-To-Orbit) を想定 (図 1.1-24) し，ブースタと
オービタの両方を再突入地球低軌道 (LEO: Low Earth Orbit)，太陽同期軌道 











図 1.1-23 サブオービタル飛行軌道 (文献[54]を参考) 
 














































図 1.2-1 HIMES の空力特性 (CL / CD) 
 































































































































































































































リー微分 (Lie Derivative) は代数変換手法で，詳細については[62], [78]などを参
考にしていただきたい． 
ゼロを含まない自然数 Nn は次元と呼び，実数の集合体を nR と表す．ここで，
多様体 M とは，曲面を一般次元に拡張した概念である．多様体 M は nRx にお
いて局所的に線形空間として扱える，すなわち曲面上のある任意の局所座標
nRx において微積分可能な多様体を可微分多様体という．特に，n 次元可微分
多様体が r 階微分可能な場合，可微分多様体は rC 級という．また， nRx の座
標近傍でのベクトル場を  xf とする．スカラー関数  xh  : nR →R，ベクトル場
  nR:xf → nR について， 
      xf
x
xxf 
 hhL  (2.1-1) 




の  xf による 1 階のリー微分をもう一度リー微分する場合は 











 hhLL  (2.1-2) 
であり，式(2.1-2)については  xh の  xf による 2 階のリー微分いう．ここで，
Ni に関して， i 階のリー微分については式(2.1-2)により 






















 ......... hhLLL  (2.1-3) 
となる．ここで，  xh の  xf による i 階のリー微分(式(2.1-3))を 
    xx ffff hLLLhL i ...  (2.1-4) 
と定義する．  xh の  xf による i 階と i-1 階のリー微分の関係は式(2.1-5)で表現
できる． 
 
   
       



















































ここで，状態ベクトル xの挙動を示すベクトル場  xf が 
  xfx   (2.1-6) 
で表せるものとする．なお，x は時間 Rt による微分とし， /dtdxx  である．
このとき，スカラー関数  xh の時間 Rt による微分は 
 














  (2.1-7) 
のようにリー微分を用いて表現できる．また，状態ベクトル nRx について，定
数 21,  ， )(xh  : nR →R， nn RR:)( xf ， nn RR:)( xg が存在し，ベクトル場




         xgxf
x
xxgf 2121  

hhL  (2.1-8) 
となる．式(2.1-8)から加法定理により，  xh の  xf によるリー微分と  xh の  xg
によるリー微分の和で表される． 
 
         

































 ここでは連続の 1 入力 1 出力系を対象としてダイナミックインバージョン 
(DI: Dynamic Inversion) 法の制御系設計法について述べる． Nn ， nRx は状
態ベクトル， Ry は制御量， Ru は制御入力としたとき，1 入力 1 出力の非線
形アフィンシステムを式(2.1-10)とする． 
 u)()( xgxfx   (2.1-10-a) 
 )(xhy  (2.1-10-b) 
  Tnfff )()()()( 21 xxxxf   (2.1-10-c) 
  Tnggg )()()()( 21 xxxxg   (2.1-10-d) 
ここで， Ni  ni 1 に関して， nh R:)(x →R， nif R:)(x →R， nig R:)(x →R と
する．非線形正準形の構築に際し，制御量の時間微分を制御入力が出現するまで
繰り返し行う必要がある．制御量の時間微分は式(2.1-7)により，次式で表される． 
 )()( xx gf hLhy u   (2.1-11) 
また，式(2.1-11)は式(2.1-9)を用いることにより式(2.1-12)に式変形できる． 
 uhLhLhy )()()( xxx gf    (2.1-12) 
ここで，相対次数について定義する．相対次数とはスカラー関数 )(xh の時間微
分を繰り返し，初めて制御入力uが現れるときの微分階数のことを言う．すなわ





































































が成立する．また i = r のとき，制御量の r 階微分は次式となる． 
   uhLLhLy rrr )()( 1 xx fgf
  (2.1-14-d) 
このとき，制御入力u が出現し，式(2.1-14)を用いることで，制御入力 u に関す
る逆ダイナミクスを求めることが可能となる． 
    )()( )(11 xx ffg hLyhLLu rrr    (2.1-15) 
制御系構築に際し，この逆ダイナミクスを用いる．  ry を疑似入力で置換する．  
























































   
(2.1-20) 
となる．最後に，ダイナミックインバージョン法に基づいて制御系を構築した際
のブロック線図を図 2.1-1 にまとめる． 
 
図 2.1-1 ダイナミックインバージョン法のブロック線図 
 
 
多入力多出力非線形アフィンシステム  (入力の次数 Nm ，出力の次数
Nm ，状態変数の次数 Nn ) の場合は一般に次式で表される． 
    uxGxfx   (2.1-21-a) 
  xhy   (2.1-21-b) 






















     
     



















































  Tmuuu 21u  (2.1-21-e) 
 
 












  (2.1-21-f) 
なお， nRx は状態ベクトル， mRy は制御量ベクトル， mRu は操作量 (制御




jig R:)(x →R，(1 ≤ i ≤ n, 1 ≤ j ≤ m) とする． )(xg j は制御入力 ju に関するベクト
ル関数で，  Tnjjjj ggg )()()()( 21 xxxxg  である．また，制御量 Rjy につ
いてそれぞれの相対次数 Njr を定義する．制御量 jy について jr 階の微分をした
ときに制御入力 1u から Mu の係数，すなわち，少なくとも一つ 0)(




( mk 1 )が成立するときの微分の階数 jr を相対次数とする．すべての制御量 jy
に関して jr 階微分し整理すると，式(2.1-22)を得る． 
uxxz )()( BA   (2.1-22-a) 
      Trmrr myyy 21 21z  (2.1-22-b) 














































































rrj  であるとき，式(2.1-22-c, d)は 
)()(' 1 xhx f
 rLA  (2.1-23-a) 
)()(' 1 xhx fG
 rLLB  (2.1-23-b) 






































































で表すことができる．なお， )(' xB は m 行 m 列の正方行列であり， )(' xB が正則
行列，すなわち )(' xB が行列式 0)('det xB を満たすならば，逆行列 )(' 1 xB が存
在する．このとき，制御入力について逆ダイナミクスを導出できる． 
  )(')(' 1 xzxu AB    (2.1-24) 
制御系構築に際し，zを疑似入力 ν で置換する．疑似入力は設計者が任意に与え
ることが可能な設計パラメータであり，このときフィードバック制御系は 
  )(')(' 1 xνxu AB    (2.1-25) 
となる．疑似入力 ν を線形の応答となるように次式で設計する． 
















    
なお， 11,1,,  rkmja kj はスカラー量で設計者が要求する動特性を満た
す極から導出することができる設計パラメータである．設計パラメータについ






















































計算例は 2 次の 1 入力 1 出力の非線形アフィンシステムとする．状態量





















1xy   (2.1-29-b) 
ここで，初期の状態量を    0,0, 21 xx とし，制御量の目標状態量を 11 y とす
る．なお，非線形な動特性を持つ手法については目標状態量周りで線形化し伝達
関数を構築する．このとき計算例の応答として，制御量の入出力間の応答が式

















なお，固有振動数 Hz1n ，減衰率 1n とする．最後に，制御入力に関する制
約条件は加えていない．ダイナミックインバージョン法を適用する場合，初めに
式(2.1-29)を式(2.1-10)に適用すると． 
 u)()( xgxfx   (2.1-31-a) 
 
























































xg  (2.1-31-d) 
となる．制御入力を導出するために，式(2.1-31-b)を時間で微分すると， 
 uhLhLy )()( xx gf   (2.1-32-a) 
































































xxg  (2.1-32-c) 
となる． 0)( xghL であるから，もう一度時間微分する． 
 uhLLhLy )()(2 xx fgf   (2.1-33-a) 























































































x ffg  (2.1-33-c) 
となる．式(2.1-33)より 0)( xfg hLL であるから，制御入力uに関して逆ダイナミ
クスを導出することができる． 
    )()( 21 xx ffg hLyhLLu     (2.1-33-d) 
このとき，任意の線形応答を与えるために，y を疑似入力 と置き換えることに
より，制御入力uが完成する． 
  221122121121 )1()(3)1( xxxxxxxu     (2.1-34-a) 
 11110 )( com yayya   (2.1-34-b) 







1 yayayay   (2.1-35) 




































(2.1-37)により容易に設計できる．ベクトル解析結果を図 2.1-2 に，初期状態 01 x
として，ステップ応答をの数値シミュレーション結果を図 2.1-3 に示す． 
 
 
図 2.1-2 ダイナミックインバージョン法のベクトル解析 ( 1x  vs 1x ) 
 











有効である．図 2.1-2 に示すのは，有限区間    8,8,8,8 21  xx のベクトル解
析結果及び， 01 x ， 01 x はそれぞれ，横のベクトル方向が反転する境界線，縦
のベクトル方向が反転する境界線を示している．また，今回表示しているベクト
ルは，任意の点    dcxx ,, 21  を設定し，  Tdcxxdcxx xx ,,2,,1 2121 ||  X について，正規化
されたベクトル XXX /ˆ  を任意の点    dcxx ,, 21  にプロットしている．一般に




とから 01 x においては式(2.1-36)より， )(/ com11101 xxaax  となる． 0, 10 aa よ
り， 1x は 1x 増加に伴い右下がりとなる．このとき，システムは目標値への漸近収
束性を有することが確認できる．図 2.1-3 に示す数値シミュレーションに示す DI
はダイナミックインバージョン法を適用した閉ループ系の応答(2.1-36)を，設計








































バックステッピング法では分割方法として，Strict-Feedback Form (SFF), もし














特異摂動 (SP: Singular Perturbation) 法は二つのサブシステム，もしくは 2 つ
以上のサブシステムに分割し，それぞれの階層毎に適切な動特性を設計する手
法である[64], [65]． N, 21 nn ，状態量ベクトル 21 R,R 21




































nnA  ， 21R12
nnA  ， 12R21
nnA  ， 22R22 nnA  で 22A は正則とする．以
降，式(2.2-1)のことを特異摂動システムと呼ぶ．ここで，1 行目を 1 階層目，2 行
目を 2 階層目と呼ぶ．また，本節において特異摂動法で分割されたサブシステ
ムについて，比較的早い応答を示すサブシステムについてファストタイムスケ
ール (Fast Time Scale) システム，比較的遅い応答を示すサブシステムについて
はスロータイムスケール (Slow Time Scale) システムと呼ぶ．特に ε = 0 とした
ときの準静定状態のときの遅い応答を示すサブシステムを退化 (Degenerate) シ
ステム，特異摂動システムと退化システムの差，すなわち早い応答を示すサブシ
ステムを境界層 (Boundary Layer) システムと呼ぶ．ここで，ε は時間のオーダー
を表す定数であり， 











と定義される．なお， Rt , はどちらも時間を表す変数であるが，時間のスケー
ルが ε だけ異なる．式(2.2-1)を二つのサブシステムに分割していくが， 2x の解が











   (2.2-3) 
  ,12 xx  について， 11 )(),( xx  L と定義する．このとき，式(2.2-3)は 
   )()()( 22211211  LAALAAL   (2.2-4) 
に式変形できる．ここで， 2Rnη を 12 )( xxη L と定義する．これは， 2x と
1)( xL との偏差を表しており， η を時間 t で微分すると 
 
 












































































を得る．なお， N, nm としたとき， mnO  行列はゼロ行列とし，特に，m = 1 の












図 2.2-1 特異摂動システムの階層化 
 
しかしながら， )(L は未知の関数であるため，式(2.2-7)の状態空間表現の近似
式を導出する．ここで， ),( 12  xx  が  i,i 1N において， 
   ...)(...)(),( 1111012  xxxxx ii  (2.2-8) 
のようにで級数展開できるとする．さらに，式(2.2-3)に式(2.2-1)の 1 階層目を
代入することにより， 










































のように表される．ε = 0 のとき， 
 )( 102212111 xx AAOn   (2.2-11) 
となるから， )( 10 x について解くと 
 121
1
2210 )( xx AA
  (2.2-12) 































2212111 )( xx AAAA
  (2.2-14-b) 
 12 2d  nOx  (2.2-14-c) 
となる．一般に実際のモデルは 0 である．それゆえに，特異摂動システムと
退化システム間のモデル化の差を補完する境界層システムを表現する必要があ
る．特異摂動システムと退化システムと状態量 2x の差 b2x を 
 
db 222













































 11 1b  nOd
d x

  (2.2-19) 
とする．すなわち，境界層システムにおいては
b1







































 である．次に式(2.2-8)の 0 の場合ついて考
える．ε の 2 次以上の項，すなわちが 2 の項は微小で無視できるとする．式(2.2-10)































22 xx  AAAAAAA 
  (2.2-23) 
のように変形できる．式(2.2-23)より )( 11 x について解くと次式を得る． 
 1021
2
2211 )( xx AAA
  (2.2-24) 




数 )( 1xi は，i の小さい順に導出できる．i = 2 について，式(2.2-10)は 
 
































































となる． ),O( 31 x は程度を表すオーダーを表しており， 1x と 3 からなる未知の関


























となる．左辺と右辺の ε の 1 次の項は等しくなる．ε の 2 次の項について解くと 
   10212221221222202132212 )( xx AAAAAAAAA    (2.2-28) 
を得る．しかしながら，十分小さい 0 について，2 以上の項は工学上無視で






 AAAAAL  (2.2-29) 







222 xxxη  
 AAAAA  (2.2-30) 


























































































  ,ηx ,12 は少なくとも，ε の 2 次以上の項で構成されることから無視できる．

















































 0sup   が存在すると考えるのは自然である．すなわち， 0<ε<ε*を満た
す ε に対して，サブシステムに分割可能であると考える．ここで，式(2.2-4)を式
変形した ),( LR を定義する．このとき， ),( LR は
12
),( nnOLR  を満たす． 
   OLAALLAALR  )()()(),( 12112221   (2.2-34) 

































  (2.2-36) 
のように式変形できる．式(2.2-36)は 0<ε<ε*において常に成立しなければならな
い．それぞれの行列ノルムについて 0122 
Ac  ， 00  Aa ， 012  Ab お






























を得る．ここで c は非負である．このとき最大値 maxc が存在し，このときのを






  (2.2-38) 



































































































ここで，ε は非常に小さく ε = 0 について考える．このとき準静定状態であると




















































































xxx   (2.2-45-b) 
となる．制御系の設計手法については，一般に合成制御則が採用される．すなわ
ち，制御入力 u を退化システムの制御入力 du と境界層システムの制御入力 bu の
合成和とするものである． 










   (2.2-47-a) 
)(
comd 11dd






   (2.2-48-a) 
b2bb










図 2.2-2 特異摂動法による合成制御則のブロック線図 
 
続いて，非線形システムについて，合成制御則を適用した場合の制御系を考え














ここで，   RR:1 xhi ，i =1, 2 はいかなる状態 R, 21 xx においても非ゼロとする．








































































































   (2.2-54-a) 
 )(
comdd 111d
xxa   (2.2-54-b) 




12b )()()( xxgxfxhu b 
   (2.2-55-a) 
 
bb 21b




































と境界層システムそれぞれから決定される制御入力 R, bd uu を合成する合成制






















































)1( uxxxx    (2.2-59) 
ダイナミックインバージョン法を適用し，
d1
x を疑似入力 d と置き替えると退化







   (2.2-60-a) 
 )(
comd 11dd



















1b )1()1( xxxxu     (2.2-62-a) 
 
b2bb
















111dd )1()( com xxxxxau






1b xxxxxxaxu    (2.2-63-b) 





x から 1x の動特性の解析について，式(2.1-29)の

























































































11 )(3 d xxxaxxx    (2.2-67) 
を得る．さらに，式(2.1-29)の 1 階層目を式変形すると 3112 xxx   となること，
(2.2-63-c)を考慮することにより， 







































































 dtxddtdx ) にあれば，つり合い点は 
0com0 1db1db






























d   (2.2-74) 
となる．加えて微小項の 2 次以上の項，すなわち 0~~,~~ 1
2






























今回は目標状態量周りで，固有振動数 1Hz，減衰率 2/1 となるよう，それぞれ
のゲインについて 















とした．特異摂動法に関するベクトル解析の結果を図 2.2-3 に示す．図 2.2-3 の
結果を見ると，図 2.1-2 と異なり図中の右上と左下部分に 01 x となる曲線が存
在する．この場合， 01 x となる曲線で 1x のベクトル方向が反転し，発散する．
また，式(2.2-76)から固有値を解析した場合，
01
x のみで決まり， 3/b10 ax  で
安定限界，
00 1bb1






図 2.2-3 特異摂動法のベクトル解析 ( 1x  vs 1x ) 
 
図 2.2-4 特異摂動法の計算例の時間応答 
 















































安定領域内 (初期状態 01 x ，目標状態 1com1 x ) のステップ応答の数値シミュ
レーション結果を図 2.2-4 に示す．SP は特異摂動法を適用した閉ループ系の応








x への収束は上階層の状態量 1x の応答よりも早いことが挙げられる．さら




図 2.2-5 特異摂動法の計算例の時間応答拡大図 
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タイムスケール分割 (TS: Time scale Separation) 法は特異摂動法を基本として，
異なるタイムスケール毎に分割する手法である[68], [74]．次のような 1 入力 1 出
力の非線形アフィンシステムに関する制御系の構成例を示す．なお，状態量























なお，それぞれの関数は )( 11 xf :R→R， ),( 212 xxf :R2→R， )( 11 xg :R→R， ),( 212 xxg :R2
→R， )(),( 2211 xhxh :R→R である．また，式(2.2-78-a)と式(2.2-78-b)の 1 行目を 1 階
層目，2 行目を 2 階層目という．式(2.2-78-b)の 1 階層目の式を時間微分すると， 
 211111 )()( 11 yxhLxhLy gf   (2.2-79) 
である．式(2.2-79)から，中間制御量の目標値を導出する． 2y に関して逆ダイナ
ミクスを導出すると 
    )()( 1111112 11 xhLyxhLy fg     (2.2-80) 
となる．次に 1x を疑似入力 1 で置換することで，中間制御量の目標値となる 
    )()( 1111112 11com xhLxhLy fg     (2.2-81-a) 
 )(
com1111
yya   (2.2-81-b) 
を得る．ここで，1 階層目の応答についてであるが，1 階層目の応答に比べて，
































  (2.2-84) 
を得る．つぎに，中間制御量 2y を時間微分すると， 
 uxhLxhLy gf )()( 22222 22   (2.2-85) 
となる．このとき，制御入力 u に関する逆ダイナミクスは 
    )()( 222122 22 xhLyxhLu fg     (2.2-86) 
となることから， 2x に関して新たに疑似入力 2 を置くことにより， 
    )()( 222122 22 xhLxhLu fg     (2.2-87-a) 
 )(
com2222
yya   (2.2-87-b) 


























ック線図を図 2.2-6 に示す． 
 
 




















































で表すことができる．なお，状態量 R, 21 xx ，制御量 R1y と中間制御量 R2 y ，
























)( 12 xg :R→R， )(),( 2211 xhxh :R→R である．ここで， )( 11 xh の )( 11 xf ， )( 11 xg による
リー微分は 
 )()( 11111 xfxhLf   (2.2-91-a) 
 )()( 11111 xgxhLg   (2.2-92-b) 
であるから，1 階層目の制御則は式(2.2-81)を参考に， 
  )()( 1111112com xfxgy     (2.2-92-a) 
 )(
com1111
yya   (2.2-92-b) 
となる．また，2 階層目の制御則についてはであるが， )( 22 xh の ),( 212 xxf ， )( 12 xg
による 2 階のリー微分は 
 ),()( 212222 xxfxhLf   (2.2-93-a) 
 ),()( 212222 xxgxhLg   (2.2-92-b) 
であるから，式(2.2-87)よりを参考に 
  ),(),( 21221212 xxfxxgu     (2.2-94-a) 
 )(
com2222
yya   (2.2-94-b) 
となる．ここで，式(2.2-90-b)より 2211 , xyxy  である．このことを考慮して，
com1






























































































































図 2.2-7 タイムスケール分割法のベクトル解析 ( 1x  vs 1x ) 
 
図 2.2-8 タイムスケール分割法の計算例の時間応答 
 
ベクトル解析については特異摂動法と大きく変わることなく，図中の右上と

































定領域内で，初期状態 1x  = 0 から目標の状態量を 1x  = 1 としたときのステップ
応答を図 2.2-8 に示す．TS はフィードバック系をタイムスケール分割法で構成
した場合の閉ループ系の応答 (式(2.2-97)) を，設計応答 (2 次の動特性) は固有











バックステッピング (BS: BackStepping) 法は Strict-Feedback Form (BFF)に従
って，サブシステムに分割し，追従誤差方程式についてリアプノフ安定化制御系
を構築する手法である．サブシステムの分割に関する詳細は文献[81]を参照して
いただきたい．本節では次のような 2 階層の 1 入力 1 出力の非線形アフィンシ
ステムに関してダイナミックインバージョン法とバックステッピング法を併用
した制御系の構成例を示す．なお，状態 R, 21 xx ，制御量を R1y ，中間制御量























なお，それぞれの関数は )( 11 xf :R→R， ),( 212 xxf :R2→R， )( 11 xg :R→R， ),( 211 xxg :R2















式(2.2-100)と式(2.2-101)の 1 行目については 1 階層目と，2 行目については 2 階


















 211111 )()( 11 yxhLxhLy gf   (2.2-103) 
となる．ここで 2y に関する逆ダイナミクスを導出すると 
    )()( 1111112 11 xhLyxhLy fg     (2.2-104) 
を得る． 1y を疑似入力 1 で置きなおすことにより中間制御量 2y の目標値を得る． 
    )()( 1111112 11com xhLxhLy fg     (2.2-105-a) 
 
111 za  (2.2-105-b) 
となる．なお， 0:R 11  aa は設計者が任意に決定できる設計パラメータである．
このとき，式(2.2-102)から 1z について閉ループの微分方程式を導出できる． 

























  211111 1 zxhLzaz g  (2.2-107) 
次に，追従誤差(式(2.2-101))の 2 階層目に関する時間微分を導出する． 





























































11  zazaV  (2.2-112) 
となり，リアプノフ安定となる．制御入力 u は式(2.2-111)を用いて，制御入力 u
に関する逆ダイナミクスを導出することにより， 
    
com212 22211122
1
22 )()()( yxhLzxhLzaxhLu fgg 
  (2.2-113) 
を得る．また，式(2.2-108)の制御入力 u に，式(2.2-113)を代入することにより，
閉ループ系の微分方程式は導出される． 



















































































































































による制御則のブロック線図を図 2.2-9 に示す． 
 
 



















































となる．なお，状態量 R, 21 xx ，制御量 R1y と中間制御量 R2 y ，制御入力 Ru ，
それぞれの関数は )( 11 xf  :R→R， ),( 212 xxf  :R2→R， )( 11 xg  :R→R， )( 12 xg  :R→R，
)(),( 2211 xhxh :R→R である．制御系構成についてであるが，1 階層目の制御則構築


























 )()( 11111 xfxhL f   (2.2-120) 
 )()( 11111 xgxhLg   (2.2-121) 
である．制御量 1y についての時間微分は式(2.2-103)から 
 
211111 )()( yxgxfy   (2.2-122) 
である．式(2.2-122)について逆ダイナミクスを導出し，制御量の時間微分 1y を疑
似入力 1 で置きなおすと，次式となる． 
  )()( 1111112com xfvxgy    (2.2-123-a) 
 )(
com1111
xxa   (2.2-123-b) 
2 階層目については中間制御量 2y の関数 ),(),,( 212212 xxgxxf によるリー微分が 
 ),()( 212222 xxfxhL f   (2.2-124) 











112 )3(com xxay    (2.2-127-a) 
である． 2211 , xyxy  を考慮することで，制御入力 u は 








































































x から 1x への入出力に関する伝達関数は次式で表される． 















設計パラメータとなる 0,:R, 2121  aaaa は固有振動数 n ，減衰率 n とすれば，
1)1(, 221  nnnnaa  となる．本計算例では， 1)1(
2
1  nnnna  ，
1)1( 22  nnnna  とした． 11, xx  平面， 21, zz 平面のベクトル解析結果を図
2.2-10 に示す．初期状態 01 x から目標の状態量を 11 x としたときのステップ応
答を図 2.2-11 に示す．  
 
 










(b) 1z  vs 2z  
図 2.2-10 バックステッピング法のベクトル解析 ( 1x  vs 1x ， 1z  vs 2z ) 
 
図 2.2-11 バックステッピング法の計算例の時間応答 
 










スケール分割法で構成した場合の閉ループ系の応答 (式(2.2-130)) を，設計応答 
(2 次の動特性) は固有振動数は 1Hz，減衰率は 2/1 としたときの応答 (式
(2.1-30)) を示しており，．結果についてであるが，本計算例においては中間制御






































































n次元の状態ベクトル nRx ，制御量 Ry とし，制御入力は Ru とし，この
システムを元のシステムという．このとき，制御量から制御入力間の相対次数は
Nr である．本論文では階層構造を構築するにあたり，システムが BSFF に従
って， Np 個の階層に分割できるとする．任意の pii 1, 階層のことを i 階
層目といい，その階層のみで構成されるシステムを i 階層目のサブシステムとい
う．i階層目のサブシステムの in 次元の状態ベクトルを i
n
i Rx とし，制御量 Riy
とする．特に 1 階層目の制御量は元のシステムの制御量と等価 yyi  とし，
 pii 2, 階層目の制御量は中間制御量という．各サブシステム間の相対次数
Nir であり， )(1 nrrr
m
i i





























































































































































































































































































































1   (3.2-1-e) 
なお，式(3.2-1-a)を状態方程式，式(3.2-1-b)を出力方程式という．ここで，i 階層
目から見て， 1...,,2,1 i 階層目を上階層と， pii ...,,2,1  階層目を下階層とい
う．特に，1 階層目は最上階層，p 階層目は最下階層という．初めに，2 階層目
から p 階層目までの中間制御量の目標値を設計する．i 階層目に関する状態方程
式と出力方程式は 
     111 ,...,,...,  iiiiii yxxgxxfx  (3.2-2-a) 
  iii hy x  (3.2-2-b) 





       11  iiiriirri yhLLhLy iiiii xx fgf  (3.2-3) 
となる．このとき，   01  iir hLL iii xfg とする．式(3.2-3)から中間制御量 1iy に関す
る逆ダイナミクスを導出し， )( iriy を疑似入力 i で置換することにより，中間制御
量の目標値
com1iy を導出できる． 
      iiriiiri hLhLLy iiiii xx ffg   111com  (3.2-4) 
















   (3.2-5) 
なお， 10,1,,  iki rkpia はスカラー量で，設計者が要求する動特性から
決定できる設計パラメータである．制御入力 u の導出については，p 階層目の状
態方程式と出力方程式から求められる．p 階層目に関する状態方程式と出力方程
式は 
    uppppp xxgxxfx ,...,,..., 11   (3.2-6-a) 
  ppp hy x  (3.2-6-b) 











p )()( 1)( xx fgf
  (3.2-7) 
となる． 0)(1  pp
r hLL p
pp
xfg である．式(3.2-7)から制御入力 u に関する逆ダイナミ





    )()( 11 pprpppr hLhLLu ppppp xx ffg     (3.2-8) 














   (3.2-9) 


































































1 階層目について制御量 1py の 1pr 階微分は式(3.2-3)より， 






















  xx fgf  (3.2-13) 

































 xx fgf  (3.2-14) 
ここで，p-1 階層に関する制御量の目標値は式(3.2-4)により， 
































p xf  (3.2-16) 
を得る．なお，疑似入力項は設計者が自由に与えることが可能な設計パラメータ
であり，それにより式(3.2-16)の第 2 項は線形の動特性を与えることが可能とな




































TF   (3.2-17-b) 
ここで，次の仮定を考える．
com














































































































































となる．p-2 階層から第 1 階層まで，式(3.2-13)から(3.2-21)の手順を繰り返すこ
とにより，i 階層の伝達関数は式(3.2-22)となる． 










































































このようにして導出される式(3.2-22)を本論文では線形近似伝達関数  (ATF: 







図 3.2-1 線形近似多階層ダイナミックインバージョン法のブロック線図 
 
多階層ダイナミックインバージョン法は非線形アフィンシステムを多階層に階























































   (3.2-24) 
となる．q-1 階層から第 1 階層まで，式(3.2-13)から(3.2-21)の手順を繰り返すこ
とにより，q 階層の伝達関数は式(3.2-25)となる． 



























































































































j-1 階層から見た入出力間のブロック線図を図 3.2-2 に示す． 
 
 






mRy ，制御入力ベクトル mRu であるとする．このシステムを元のシステムと
いう．制御量から制御入力間の相対次数は Nr とする．階層構造を構築するに
あたり，元のシステムが BSFF に従って， Np 個の階層に分割できるとする．
任意の pii 1, 階層のことを i 階層目といい，その階層のみで構成されるシス
テムを i 階層目のサブシステムという．i 階層目のサブシステムは式(3.2-26)のよ
うに in 次元の状態ベクトルを i
n
i Rx と，制御量ベクトル mii R, 1yy のアフィン
システムで表せるとし，制御量ベクトル iy， 1iy 間の相対次数は Nir とする． 
 111 ),...,(),...,(  iiiiii yxxGxxfx  (3.2-26-a) 
 )( iii xhy   (3.2-26-b) 





















とし，以降 pii 2, 階層目の制御量ベクトルは中間制御量ベクトルという．ま
た，各サブシステム間の相対次数 irは )(1 ii
m
i i
nprrr   を満たす． iniih R:)(x →




























































































































































































































    i,mi,i,ii ...,, gggxxG 211   (3.2-27-c) 
である．また，各サブシステムの  ii xxf ,,1  ，  ii xxG ,,1  はスカラー関数


















































































1,   (3.2-27-e) 
各階層の制御量ベクトルの成分については 
  Tmiiiii yyyy ,1,1,1, y  (3.2-27-f) 
で表す．なお，式(3.2-27-a)を状態方程式，式(3.2-27-b)を出力方程式という．ここ
で，i 階層目から見て， 1...,,2,1 i 階層目を上階層， pii ...,,2,1  階層目を下階
層という．特に，1 階層目は最上階層，p 階層目は最下階層という．初めに，2 階
層目から p 階層目までの中間制御量の目標値を設計する．i 階層目に関する状態
方程式と出力方程式は式(3.2-26)であり，中間制御量ベクトル iy の ir階微分と中
間制御量ベクトル 1iy の関係は 
     11)(  iiiriirri iiiii LLL yxhxhy fGf  (3.2-28) 
となる．   01  iiriii LL xhfg であれば，式(3.2-28)から中間制御量ベクトル 1iy に関す
る逆ダイナミクスを導出し， )( iriy を疑似入力ベクトル iνで置換することにより，
中間制御量ベクトルの目標値
com1iy を導出できる． 
      iiriiiri iiiii LLL xhνxhy ffG   111com  (3.2-29) 
また，疑似入力ベクトル iνは制御量ベクトル iy が線形の応答特性を得るために，
式(3.2-30)のように設計する． 


















なお， 10,1,1,,,  ikji rkmjpia はスカラー量で，設計者が要求する動
特性から決定できる設計パラメータである．制御入力ベクトル u については，p
階層目の状態方程式と出力方程式から導出できる． 
 uxxGxxfx ),...,(),...,( 11 ppppp   (3.2-31-a) 
 )( ppp xhy   (3.2-31-b) 
で表され，相対次数が mr であるから，中間制御量ベクトル py の mr 階微分と制御
入力 u の関係は 











p LLL   (3.2-32) 
となる． 0)(1  pp
r p
pp
LL xhfG である．式(3.2-32)から制御入力ベクトル u に関する
逆ダイナミクスを導出し， )( prpy を疑似入力ベクトル pν で置換することにより次
式を得る． 
    )()( 11 pprpppr ppppp LLL xhνxhu ffG    (3.2-33) 
疑似入力ベクトル pν は式(3.2-34)のように設計する． 














   (3.2-34-b) 












p νy )(  (3.2-35) 
となる．さらに，式(3.2-35)に式(3.2-34)を代入することにより 


















   (3.2-36-b) 
を得る．式(3.2-36)をラプラス変換すると，中間制御量ベクトル py の成分である




































































   (3.2-38) 

























































































































































































































  (3.2-41) 
となる．p-1 階層の中間制御量の目標値は式(3.2-29)より， 
    )()( 1111111 11111com    pprppprp ppppp LLL xhνxhy ffG  (3.2-42) 
となるから，式(3.2-41)に式(3.2-42)を代入すれば， 
































































ここで，下階層の動特性を表す mjP jp 1,, が全て等しい jpp PP ,0  とすれば，
式(3.2-43)は 
















































































第 2 項は線形項の動特性のみで構成される． 
 )()( 1111 ppp
r
nonlinear PELTF pp  


xhf  (3.2-46-a) 
 1 pplinear PTF ν  (3.2-46-b) 
ここで，次の仮定を考える． pP は周波数領域での評価するとき，最下層の応答が
十分早ければ，高い周波数の入力でなければ， EPp  を期待できる．このとき，






m Py m ν  
(3.2-47) 
と近似できる．p-1 階層の疑似入力ベクトル 1pν については式(3.2-30)を参考に式
(3.2-48)とする． 


















































































































































































































































































































































































このとき，q-1 階層から第 1 階層まで，式(3.2-38)から(3.2-50)の手順を繰り返す
ことにより，q 階層の伝達関数は式(3.2-53)となる． 













































































































































































で表される．なお，各階層の相対次数は 1 である．制御量 1y について )(),( 1111 xgxf
によるリー微分は 
 )()( 11111 xfxhL f   (3.3-2-a) 
 )()( 11111 xgxhLg   (3.3-2-b) 
である．式(3.2-3)より，制御量 1y の 1 階の時間微分は 
 211111 )()( 11 yxhLxhLy gf   (3.3-3) 
となるから，中間制御量 2y に関して逆ダイナミクスを導出し， 1y を疑似入力 1
で置きなおすと中間制御量の目標値を導出できる． 
  )()( 1111112com xfxgy     (3.3-4-a) 
 )(
com1111




また，2 階層目について )( 22 xh の ),(),,( 212212 xxgxxf によるリー微分は 
 ),()( 212222 xxfxhL f   (3.3-5-a) 
 ),()( 212222 xxgxhLg   (3.3-5-b) 
である．中間制御量 2y の 1 階の時間微分は 
 uxhLxhLy gf )()( 22222 22   (3.3-6) 
となり，制御入力uに関して逆ダイナミクスを導出し， 2y を疑似入力 2 で置きな
おすと制御入力uを導出できる． 
    ),(),( 21221212 xxfxxgu     (3.3-7-a) 
 )(
com2222
xxa   (3.3-7-b) 
となる．多階層ダイナミックインバージョン法に基づく線形近似伝達関数は式
(3.2-22)に基づいて導出する．まず，2 階層目の動特性について，中間制御量 2y
の 1 階の時間微分(式(3.3-6))に，制御入力uを代入すると次の微分方程式を得る． 
 
com22222
yayay   (3.3-8) 












  (3.3-9) 































  (3.3-11) 
ここで， 0)/1()(
com2211








yy   (3.3-12) 






































1  (3.3-14) 
とした．なお，このとき，2 次の動特性(式(2.1-30))と同等になる．しかしながら，
数値モデルの場合は非線形特性を有している．また， 2211 , xyxy  であること
を考慮する．このとき，
com1
x から 1x の入出力間の動特性についてであるが，入出






























































































  (3.3-19) 
を得る．多階層ダイナミックインバージョン法を適用した場合の 11, xx  平面のベ
クトル解析の結果を図 3.3-1 に，初期状態を 01 x ，状態量の目標値を 1com1 x と
した場合のステップ入力の時間応答を図 3.3-2 に示す．なお，HDI は本稿で提案
する線形近似多階層ダイナミックインバージョン法の時間応答(式(3.3-17))，設計








図 3.3-1 多階層ダイナミックインバージョン法のベクトル解析 ( 1x  vs 1x ) 
 




















































近似多階層ダイナミックインバージョン法 (式(3.3-19)) : ただし，バックステッ









































































制御系の煩雑性 煩雑 比較的煩雑 比較的煩雑 比較的簡易 比較的簡易 
ロバスト性 乏 比較的強 比較的強 比較的強 - (未評価) 
 














動とアクチュエータの運動は BSFF を用いて，機体とアクチュエータの 2 階層に
分割できる．本章では機体の運動を持つ階層を 1 階層 (もしくは，上階層)，ア








速度 cV  (式(A-67))，迎角 B  (式(A-70))，ピッチ角速度 Q (式(A-76))，ピッチ角  
(式(A-58))と動翼 (エレベータ e  ) の舵角，舵角の角速度の状態変数のみで構成
される．動翼はアクチュエータにより駆動するため，一般に 2 次の伝達関数 (式
(A-83)) で表すことが可能である．縦の運動のフィードバック制御系のブロック
線図は図 4.2-1 で表される． 
 
図 4.2-1 縦系のフィードバック制御系 
縦系の運動モデルについて，横・方向に起因する状態変数である横方向速度V





































































































































































 sincos  (4.2-4) 
となる．このとき，式(3.2-1)を参考に縦の運動モデルを構築する． 41 Rx ， 22 Rx ，




















































































































































































































































  TBc QV  1x  (4.2-6-c) 






u   (4.2-6-e) 
           Tffff 14,113,112,111,111 xxxxxf   (4.2-6-f) 
       Tff 22,221,222 xxxf   (4.2-6-g) 
     Tg 000 13,111 xxg   (4.2-6-h) 
     Tg 22,222 0 xxg   (4.2-6-i) 
なお，それぞれの非線形関数は式(4.2-7)の通りである． 






 x  (4.2-7-a) 









 x  (4.2-7-b) 























13,1 x  (4.2-7-c) 
   Qf 14,1 x  (4.2-7-d) 
   ef 21,2 x  (4.2-7-e) 
   ee eeef   2
2














   222,2 eg x  (4.2-7-h) 













Bhy  )( 111 x  (4.2-8) 
式(4.2-8)の 1 階の時間微分は 
 21111
)1(
1 )()( 11 yhLhLy xx gf   (4.2-9) 






















































































































1 )()( 1111 yhLLhLLy xx fgff   (4.2-15) 





















































































となり，中間制御量 2y が現れる．2 階微分で中間制御量 2y が現れることから，本












































































































hL  (4.2-20) 
となるから， 2y に関する逆ダイナミクスを式(4.2-21)で表すことができる．  
    )()( 11)2(11112 1111 xx fffg hLLyhLLy    (4.2-21) 
加えて， )2(1y を疑似入力 1 で置き換えることにより，式(4.2-22)のようなフィード
バック制御系が構築される． 






ここでは疑似入力設計について PD 制御の場合の設計手法について述べる． 













































1 )()( 111 yhLLhLy xx fgf   (4.2-26) 
















































 xf  (4.2-28) 

















































yy   (4.3-1) 
式(4.3-1)の 2 階層目の動特性
com22











































































































e を設計パラメータとして 1.0Hz から 5.0Hz まで振った場合の
根軌跡を図 4.3-1 に示す．このとき，減衰率は  ， e ともに減衰率は 2/1 であ
るとする． 
 
図 4.3-1 根軌跡 (




















































































































































































































































































































































































































































































































































































































 および 2 階層目のアクチュエータの動特
性 (式(A-83)) から迎角の 2 階の導関数について式変形を行う．始めに，迎角の
2 階の導関数は 









PhLLhL  xx fgf   (4.3-17) 
となる．ここで，状態量を平衡点と微小変動に分けると次式で表される． 



































































































































































































































































































































































































































































































































































































































gJ  (4.3-25-12) 
013 J  (4.3-25-13) 











































gJ  (4.3-25-22) 






























































































































































































041 J  (4.3-25-41) 
042 J  (4.3-25-42) 
143 J  (4.3-25-43) 
044 J  (4.3-25-44) 
ゆえに， iF xhL ,111
2 /)(
01

















































































































































































































































  (4.3-27) 
ほかの状態量についても同様の操作を行う．ところで，  ,, BcV  に関しては制御


















































    
com13,113,1 ee
























































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































となる．これまで導出した結果 (式(4.3-27)-式(4.3-30)と式(4.3-39)) をもとに 1 次
の微小項のみで表される線形方程式は次式で表される． 
uBA  '''' 11 xx  (4.3-40-a) 
'' 11 x Cy  (4.3-40-b) 
 Tc qv   1x  (4.3-40-c) 
 1y  (4.3-40-e) 
com


































































 TPP KPKPB ee  000  (4.3-40-h) 




uBA  11 xx  (4.3-41-a) 
 
11 xCy   (4.3-41-b) 
  Tc qv  1x  (4.3-41-c) 
 
y  (4.3-41-d) 
 
com














































  TPKPB e 000   (4.3-41-g) 
  0010C  (4.3-41-h) 
このときの閉ループ系の伝達関数は 




















表 4.4-1 シミュレーション条件 
迎角の固有振動数   [Hz] 1.0 1.0 1.0 1.0 1.0 
迎角の減衰率   [-] 2/1  2/1  2/1  2/1  2/1  
アクチュエータの 
固有振動数 e
  [Hz] 10.0 4.0 3.0 2.0 1.0 
アクチュエータの 
減衰率 e
  [-] 2/1  2/1  2/1  2/1  2/1  
 
 
機体のモデルには WIRES#015[54]を採用し，表 4.4-2 に機体諸元を，表 4.4-3





表 4.4-2 機体諸元 
基準胴体長 bl  [m] 4.0 
空力平均翼弦 c  [m] 1.072 
基準面積 S  [m2] 2.68 
機体質量(滑空時) m  [kg] 672 




表 4.4-3 飛行環境条件 
海抜高度※1 h  [m] 5000 
重力加速度※1 g  [m] 9.806 
大気密度※1   [kg/m3] 0.736 
 
 
表 4.4-4 空力係数と安定微係数 
揚力係数 LC  [-] 0.0537 dB -0.0293※2 














mC   [1/˚] -0.00876 
ピッチ角速度の 
動安定微係数 q
mC  [s/rad] -6.85 
迎角の角速度の 
動安定微係数 m
C  [s/rad] -0.0844 
 
※1 本シミュレーションにおいて応答性を厳密に評価するため高度，重力加速度，大気密度は定数とする． 

























mC となる迎角 0B で漸近収束するモデルである． 
シミュレーション実行にあたり，線形近似伝達関数と比較のため初期状態量
を平衡状態とする必要がある．本研究では以下の方法で初期状態を設定する．定
常滑空状態であると仮定すると 0)( 01 tx であり，初期迎角 )( 0tB を決定する．こ
のとき，式(4.2-7-a) = 0 と式(4.2-7-b) = 0 から次式を得る． 







   (4.4-1) 

























   (4.4-3) 
となる．ここで，揚力係数が 0 となる場合，定常滑空ができない (すなわち，解












  (4.4-4) 
を得る．また，初期状態は回転モーメントが発生していないことから，式(4.2-7-
g)とエレベータ舵角の積と，式(4.2-7-c)との和がゼロとなるから 












)( 00 0  (4.4-6) 
を得る．表 4.4-1 に示す 5 パターンのシミュレーション結果を図 4.4-1 - 図 4.4-5
示す．また，迎角の時間履歴のみに着目し，0s-1s で拡大したものを図 4.4-6 に示








図 4.4-1 シミュレーション結果 (
e = 1.0Hz，   = 1.0Hz) 
図 4.4-2 シミュレーション結果 (
e = 2.0Hz，   = 1.0Hz) 



























































































図 4.4-3 シミュレーション結果 (
e = 3.0Hz，   = 1.0Hz) 
図 4.4-4 シミュレーション結果 (
e = 4.0Hz，   = 1.0Hz) 



























































































図 4.4-5 シミュレーション結果 (
e = 10.0Hz，   = 1.0Hz) 
 
図 4.4-6 迎角の時刻歴拡大図 (
e = 1.0, 2.0, 3.0, 4.0, 10.0Hz，   = 1.0Hz) 
 
図 4.4-1 - 図 4.4-5 のシミュレーション結果は初期の迎角を 5˚から目標の迎角
































































































































12˚に遷移したときの時刻歴を示している．図 4.4-2 - 図 4.4-5 について速度とピ
ッチ角はゆっくりと減衰する．これは機体のフゴイド運動の特性が現れており，
エレベータのみで減衰性能を向上させることは困難である．一方，迎角の時間応
答 (図 4.4-6) 見るとアクチュエータの固有振動数が増大するにつれて，迎角の
減衰性能が向上する．アクチュエータの固有振動数
e を 1.0Hz，迎角の固有振
動数  を 1.0Hz とした場合，線形近似伝達関数(式(4.3-6))による固有値解析に
おいて不安定である．それに伴って実応答も不安定となる．





e = 3.0Hz，   
= 1.0Hz の場合，線形近似伝達関数による固有値解析では減衰率の低下がみられ
るが線形近似伝達関数と実応答は似た時間応答を示す．
e  = 4.0, 10Hz，   = 
1.0Hz の場合，線形近似伝達関数による固有値解析では減衰率は設計値と等価と










図 4.4-7 固有値解析 (
e  = 1.0 Hz，   = 1.0Hz) 
 
図 4.4-8 固有値解析 (





図 4.4-9 固有値解析 (
e  = 3.0 Hz，   = 1.0Hz) 
 
図 4.4-10 固有値解析 (





図 4.4-11 固有値解析 (
e  = 10.0 Hz，   = 1.0Hz) 
 
図 4.4-12 固有値の軌跡 (










図 4.4-7 - 図 4.4-11 からアクチュエータの固有振動数が大きくなるほど線形近
似伝達関数と閉ループ系の伝達関数から得られる固有値の差が小さくなる傾向
がわかる．図 4.4-12 はアクチュエータの固有値を 2.0Hz から 0.1Hz 刻みで 10.0Hz
まで大きくしていった場合の固有値の軌跡である．   = 1.0Hz， e  = 1.0Hz の
条件で発散傾向する主な原因は機体の非線形の動特性が静安定，動安定ともに
あるモデルにしていることから線形近似伝達関数が不安定であることが原因で
ある．   = 2.0Hz， e  = 1.0Hz の線形近似伝達関数は安定限界であるが，機体
の非線形の動特性の影響を受け漸近収束の傾向を示したが，閉ループの伝達関
数の固有値からもわかる通り固有値が安定側に少し移動している．これは機体
自身の持つ安定性の影響を受けたものと考えられる．また，   = 1.0Hz として，

















































る．状態変数は機体側の状態変数に対気速度 cV ，迎角 B ，横滑り角 B ，機体軸
系 3 軸周りの角速度 RQP ,, ，ZYX 系オイラー角のピッチ角 とロール角を，
アクチュエータ側の状態変数にエルロン a ，エレベータ e ，ラダー r の舵角と
舵角速度を取る．1 階層目の状態変数を  TBBc RQPV  1x ，
2 階層目の状態変数を  Trreeaa  2x ，1 階層目の制御量を
   TBB  111 xhy ，2 階層目の制御量を    Trea  222 xhy ，制御





































  Thhh )()()()( 13,112,111,1111 xxxxhy   (5.2-1-b) 
  Thhh )()()()( 23,222,221,2222 xxxxhy   (5.2-1-c) 
         Tfff 18,112,111,111 xxxxf   (5.2-1-d) 
  Tfff )()()()( 26,222,221,222 xxxxf   (5.2-1-e) 
       



























































































非線形ダイナミクスについてはそれぞれ，対気速度 cV は式(A-67)，迎角 B は式
(A-71)，横滑り角 B は式(A-73)，ロール角速度 P，ピッチ角速度 Q，ヨー角速度
Rは式(A-76)，ロール，ピッチ角 は式(A-58)を用いて以下のように表される． 




















































































































































































































































   tansintancos17,1 QRPf x  (5.2-2-g) 


























































































































   
 
















































































































































       2111111 11 yxhxhy Gf LL   (5.2-3) 
このとき， 
 
           
           




























































































































































xhG  (5.2-4) 
      




















































































  O111 xhGL  (5.2-6) 
と な る ． ix ,1 は 状 態 量 ベ ク ト ル の 変 数 の 成 分 で あ り ， そ れ ぞ れ






としている．このとき  11y は 

































































































































となる．制御量 )1(1y について，もう一度時間微分する． 
       21111221 111 yxhxhy fGf LLL   (5.2-10) 
このとき，  











































































































































































































































































































































LL xhfG  (5.2-12) 

































































































































































































































































































































































014,1 J  (5.2-13-14) 
015,1 J  (5.2-13-15) 
016,1 J  (5.2-13-16) 














































































BBJ  costan24,1   (5.2-13-24) 
125,1 J  (5.2-13-25) 
























































































































































































































































   (5.2-13-46) 
047,1 J  (5.2-13-47) 






























































































































































































































































































































































































   (5.2-13-66) 
067,1 J  (5.2-13-67) 
068,1 J  (5.2-13-68) 
071,1 J  (5.2-13-71) 
072,1 J  (5.2-13-72) 
073,1 J  (5.2-13-73) 
174,1 J  (5.2-13-74) 




 tancos76,1J  (5.2-13-76) 
 tan)sincos(77,1 RQJ  (5.2-13-77) 

 278,1 cos
1)cossin( RQJ  (5.2-13-78) 
081,1 J  (5.2-13-81) 
082,1 J  (5.2-13-82) 
083,1 J  (5.2-13-83) 
084,1 J  (5.2-13-84) 
 cos85,1J  (5.2-13-85) 
 sin86,1J  (5.2-13-86) 
 cossin87,1 RQJ  (5.2-13-87) 























SVhLL xG  (5.2-14) 



















































































































上式(5.2-14)が正則であれば逆行列を持ち (行列式 0)(det 1111 xhLL FG )，中間制御
量 2y の目標値は式(5.2-10)の逆ダイナミクスを求め，
)2(
1y を疑似入力 1ν で置換す
ることにより生成できる．制御量 )2(1y に関する逆ダイナミクスは式(5.2-10)から 

















































































































































































xhf  (5.2-18) 
である．疑似入力 1 については任意に設計が可能で，PD制御系を採用している． 
 
1111 )( com yyyν DP KK   (5.2-19) 
なお， )diag(  KKKKP  ， )diag(   KKKKD  ，  TBB  1y
 TBB comcomcomcom1  y である．また，2 階層目はアクチュエータのみで構成さ









































































      )()()()( 11211111111221 111111 xhνxhxhxhy ffGfGf LLLPLLL    (5.2-22) 
なお，P は )diag(
rea
PPPP  である．式(5.2-22)について， )( 1111 xhfG LL を打ち
消すためには P の成分
rea



















1 )()(1 νxhy f PPEL   (5.2-24) 




PELTFnl  xhf  (5.2-25) 
 1νPTFl   (5.2-26) 







1 νy P  (5.2-27-a) 
 

















































































































































































































































































































































































































































































y  (5.3-8-d) 
comlon1
u   (5.3-8-e) 
   








































 TPKPB 000lon   (5.3-8-g) 
 0010lon C  (5.3-8-h) 



































































































































































































































































  (5.3-11-g) 
 0010lat C  (5.3-11-h) 





















































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































本節では 6 自由度の飛行シミュレーションを実施する．また，6 自由度の飛行
プロファイル結果と固有値解析の結果について考察する．固有値解析について




ミュレーション条件は表 5.4-1 の通りとする． 
表 5.4-1 シミュレーションの初期条件と環境条件 
緯度 [-] 35˚20’50.9’’ 
経度 [-] 117˚48’33.1’’ 
高度 [m] 20000 
初期対気速度 [m/s] 80 
初期迎角 [deg.] 5 
初期横滑り角 [deg.] 0 
初期ロール角※1 [deg.] 0 
初期ピッチ角※1 [deg.] 0 
初期ヨー角※1 [deg.] -90 
エレボン舵角コマンド制限※2 [deg.] 20 
ラダー舵角コマンド制限 [deg.] 20 









※1 ZYX オイラー系で，座標系は局所水平座標系 (NED 系) とする． 
※2 エレボン舵角については式(5.4-1)のように定義する．また，図 5.4-1 の通り



















力が不連続に変化することが懸念されることから，時定数 0.4s の 1 次のロ
ーパスフィルタ (LPF) を付加させて，制御の目標姿勢としている． 
 
 シミュレーションするにあたり，機体とアクチュエータの固有振動数につい
て表 5.4-2 に示す 3 パターンを設定した．機体の運動モデルには WIRES#015[54]






表 5.4-2 固有振動数の条件 
迎角，横滑り角，バンク角の固有振動数 ,,  [Hz] 1.0 0.8 0.4 
迎角，横滑り角，バンク角の減衰率 ,,  [-] 1 √2⁄  1 √2⁄  1 √2⁄  
アクチュエータの固有振動数   [Hz] 4.0 4.0 4.0 
アクチュエータの減衰率   [-] 1 √2⁄  1 √2⁄  1 √2⁄  
固有振動数比 (   /,,  ) FR [-] 4 5 10 
 
 
表 5.4-3 機体諸元 
基準胴体長 bl  [m] 4.0 
空力平均翼弦 c  [m] 1.072 
翼幅 b  [m] 2.88 
基準面積 S  [m2] 2.68 
機体質量(滑空時) m  [kg] 672 
X 軸周り慣性モーメント xxI  [kgm
2] 109.62 
Y 軸周り慣性モーメント yyI  [kgm
2] 3247.54 




表 5.4-2 の条件に従って実施した 3 パターンのシミュレーション結果を図 5.4-2 







































































(b) 時刻歴 ( 2 / 2 ) 
















































Aerodynamic Forces and Moments




























































図 5.4-2 シミュレーション結果 (
rea  ,,  = 4.0 Hz， ,,  = 1.0Hz) 

































(b) 時刻歴 ( 2 / 2 ) 


























































































Aerodynamic Forces and Moments




























































図 5.4-3 シミュレーション結果 (
rea  ,,  = 4.0 Hz， ,,  = 0.8Hz) 



























































































(b) 時刻歴 ( 2 / 2 ) 


























































































Aerodynamic Forces and Moments




























































図 5.4-4 シミュレーション結果 (
rea  ,,  = 4.0 Hz， ,,  = 0.4Hz) 
図 5.4-2 - 図 5.4-4 の(a)に示す飛行軌道の結果は，表 5.4-1 に示しているすべて































のシミュレーション条件 (PD 制御系) において左旋回する結果となった．これ






次に図 5.4-2 - 図 5.4-4 の(b)は飛行プロファイルを示している．ここで，飛行
プロファイルの結果は始まりから終わりまでの時刻歴で表示しているものと，
時刻歴の拡大図 (応答性の確認のために 118s - 125s で拡大したもの) を表示し
ている．ここに示すのは高度，動圧，真対気速度，マッハ数，迎角，横滑り角，
ロール角，ピッチ角，ヨー角，経路角，方位角，エルロン舵角，エレベータ舵角，
















最大で 2G 程度となりあまり大きくない．今後対策が必要な要素となる． 
最後に図 5.4-2 - 図 5.4-4 の(c)，(d)の固有値解析についてであるが，本研究では
時々刻々の状態点周りで縦，横・方向で別々で解析した結果となる．その傾向と
して，縦よりも横・方向の方が非線形項 (式(5.2-25)) の影響が大きいことがわか
る．図 5.4-2 - 図 5.4-4 の(c), (d)の結果でも，閉ループ系の伝達関数は線形近似伝
達関数から求めた固有値付近に存在し，これは 4 章の固有値解析結果 (図 4.4-7 
























































































































午線と赤道の交点方向を GX 軸方向正，幾何学的な北極地点方向を GZ 軸方向正，
右手直交座標系となるように GY 軸方向を取る．本座標系を地球固定座標系
( GGGG ZYXO  )という． 
 局所水平座標系 
地球表面のある 1 点を定め，任意方向に HX 軸をとり， HZ 軸に鉛直下方向を
正にとり，右手直交座標系となるように HY 軸方向を取った座標系を局所水平座
標系 ( HHHH ZYXO  ) という．特に記載がない場合，本研究では飛行軌道のデー
タは HX 軸方向を北とし， HY 軸方向が東向き正となる NED (North-East-Down) 座






 ロケットの打ち上げ方向を定義し，局所水平座標系 HZ 軸周りに打ち上げ方位
角 0 だけ回転した座標系を打上げ座標系 ( EEEE ZYXO  ) という．本研究では打
上げのシミュレーションは実施していないことから，初期方位角と一致する． 
 機体軸系 
 機体重心を原点に置き，機体の幾何学的な基準軸方向を BX 軸方向正に取り，
BX 軸方向に対して法線かつ胴体下方が正となるような方向を BZ 軸方向正とし，
右手直交座標系となるように BY 軸を取った座標系を地球固定座標系 






 BBZX 平面で見たときの対気速度ベクトルと機体固定座標系 BX とのなす角を
迎角 B とし，機体固定座標系を BY 周りの負の回転方向に B だけ回転させた座標
系を安定軸系 ( SSSS ZYXO  ) という． 
 風軸系 
 安定軸系と対気速度ベクトルのなす角を横滑り角 B としたとき，安定軸の SZ
軸周りに B だけ回転させた座標系を風軸座標系( WWWW ZYXO   )と呼び，このと




き，対気速度ベクトル方向と WX は一致する． 
 速度軸系 
 機体の対地速度ベクトルを表しており， HHYX 平面で見たときの対地速度ベク
トルと局所水平座標系の HZ とのなす角を方位角 とする．局所水平座標系から
HZ 軸周りに方位角 だけ回転させたとき，新たに座標軸を ',' YX とする．この
とき HZY ' 平面からみたときの対地速度ベクトルと 'X とのなす角を飛行経路角
 とする． 






図 A-2 打上げ座標系 
 





































































































地球表現に必要な定数を表 A-1 に示す．  
表 A-1 WGS84 パラメータ 
赤道面平均半径 [m] a 6378137 
扁平率 [-] f = (a-b)/a 1/298.257223563 
 




















































bae   (A-3-d) 
式(A-2)，式(A-3)から算出された緯度と経度を用いて，座標変換に必要な回転行
列は次式で表される． 
       
GH ZY
H























,RHG  (A-4-b) 





 打上げ方位角 0 を用いて 



































平座標系から機体軸系への回転行列   ,,RBH は 
        
HHBB ZYX
B



















,,RBH  (A-6-b) 
で表される．なお，c, s はそれぞれ cos, sin の略である． 





 速度軸系への変換については座標系の定義で示した方位角  ，経路角  を用
いる．局所水平座標系における対地速度を
     
 
HHH grdgrdgrdgrd
WVUV ,, としたとき 
  HH VU /cos 1  (A-7-a) 
 

   221 /tan HHH VUW  (A-7-b) 
で表され，このとき，回転行列   ,RVH は 
      
HV ZY
V






















,RVH  (A-8-b) 
のように表す． 
 機体軸系→安定軸系 
 初めに，機体軸系の対気速度 ),,( )()()( BBB WVU を用いて，特に突風が吹いてない
場合，迎角 B と横滑り角 B は次式のように定義できる．以降対気速度
),,( )()()( BBB WVU の添え字(B)が省略されている場合，基本的にはこの対気速度のこ
とを指す． 
  UWB /tan 1  (A-9) 
  cB VV /sin 1  (A-10) 
ただし， cV は対気速度の大きさを表し， 222 WVUVc  で表せる．このとき，
機体軸系から安定軸系への座標変換については次式で表される． 
    BXBSB BRR    (A-11-a) 





















































  (A-12-b) 
なお，ダイレクトに機体軸系から風軸系へ座標変換する場合は次式となる． 




























,  (A-13-b) 
A-1-3 まとめ 
以上，座標変換について図 A-5 にまとめる． 
 













 BZSR     HV ZY RR
    














 仮定 1. 地球の自転による影響，加えて自転による遠心力の影響は微小である
として，自転角速度をゼロとし，重力ベクトルは局所水平座標系鉛直下方向に与
えている． 





図 A-6 機体の運動の概念図 
 剛体の運動は，剛体の重心移動と重心回りの回転を表す運動方程式で示すこ


















を導出に関する状態変数の概念図である．重心 C.G.から位置ベクトル r に機体
の微小質量 m があるとする．また，地球固定座標系 GGG ZYXO  から機体の重心
までの位置ベクトルを cr としたとき，地球固定座標系から機体の微小質量 m ま
での距離 mr は 
 rrr  cm  (A-14) 
で表される．ここで，機体の微小質量 m における速度は式(A-14)を時間微分す
ることにより， 







cm  (A-15) 
で 表 さ れ る ． こ こ で ， 右 辺 第 一 項 dtd c /r は 機 体 重 心 の 慣 性 速 度
        TgrdgrdgrdG GGG WVUV で置き換えることができる． 
         TgrdgrdgrdGc GGG WVUdt
d Vr  (A-16) 
右辺第二項についてであるが，剛体の場合の位置ベクトル r は一定であるから，
0/ dtdr となる．ゆえに，式(A-15)は次式で表現できる． 
   rωVr  Gmdt
d  (A-17) 
なお，ωは機体の回転角速度で，機体軸系 BBB ZYXO  の 3 軸周りの各軸方向の回
転角速度は  TRQPω で定義される．運動式(A-17)をさらに時間微分すると， 
 
       




















を得る．ここで，第四項は剛体の場合， 0/ dtdr であるから 















微小質量に働く外力を F する．このとき微小質量の並進運動方程式は 
 























     
















を得るが，ベクトルr の原点は機体重心であるから   0mr となることから，機
体の並進運動方程式は次式で表される． 




dm  (A-22) 
式(A-22)を加速度について整理すると 
     GG mdt





dh  (A-24) 
ここで，機体の構成する微小要素の質量 m についてであるが，並進の運動方程
式で導出した式(A-20)を用いて， 
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で表される．さらに，ベクトル三重積を用いれば(A-25)の左辺第 2 項，第 3 項は
次式のように整理できる． 













dm  (A-26) 
 






















































































( 0 dmr ) (A-29) 
なる．式(A-29)を成分表示する．式(A-29)の左辺の第 1 項から第 3 項はそれぞれ 





















rrω  (A-30) 

























d rωr  (A-31) 































































































































































































d  (A-37) 
すなわち，角加速度について，式を整理すると， 




  IωωGIω  1
dt









































































































































































































































































































































































































1   (A-43-b) 
なお，  は大気密度， b は翼幅， cは空力平均翼弦， S は代表面積であり，
aaaaaa NMlZYX ,,,,, は各軸の空気力と空力モーメントを表す．また， 
nmlzyx CCCCCC ,,,,, は各軸方向と各軸の回転方向の空力係数である．また，抗力
D は安定軸 SX に対して反対方向，揚力 L は安定軸 SZ に対して反対方向，横力 Y
は機体軸 BY 方向に定義している．以下に，概念図を図 A-7 に示す． 
 
 
図 A-7 空気力の概念図 
 





























































































制御舵面として，エレベータ e とエルロン a の両方の機能を備えるエレボン
とラダー r を備えており，定義は図 A-8，図 A-9 の通りである． 
 
 
図 A-8 エレベータ，エルロン，ラダー舵角定義 
 
図 A-9 エレボン舵角定義 
 
ここから定義する無次元安定微係数は，空力係数に影響を及ぼす状態変数の




















































































































































































































































































































































最後に，本稿で使用している HIMES の空力データの一覧を表 A-2 にまとめる． 
続いて，回転の空力モーメントについては飛行中の重心が基準の重心 (風試モ
デル) と異なる場合，重心のずれによる空力モーメントが生じるため重心補正が




必要となる．このとき，飛行中の重心と基準の重心との距離を zyx  ,, とする．
航空機のような機体形状であれば BBZX 平面において機体は面対象となる．それ
ゆえに，飛行中の重心と基準の重心との距離は y  = 0 と考えることができる．
飛行中の重心と基準の重心との関係は図 A-10 に従う． 
 
 
図 A-10 飛行中の重心と基準の重心との関係 
 
表 A-2 空力データ一覧 
 
1 2 3 4 5 6 
Lift Drag Y-Force L M N 
1 --- 
0L
C  0DC  ― ― 0mC  ― 
2 0M  machLC  machDC  ― ― machmC  ― 
3 B  LC  DC  ― ― mC  ― 
4 B  ― ― yC  lC  ― nC  





6 Q  qLC  qDC  ― ― qmC   
7 R  ― ― ryC  rlC  ― rnC  
8 B  ― ― ― ― mC  ― 




9 e  eLC   eDC   ― ― emC   ― 
10 a  ― ― ayC   alC   ― anC   
11 r  ― ― ryC   rlC   ― rnC   
 
 










































































































































































CzxCC  sincos'   (A-51-d) 
 RPi
b









































を導出する．機体軸系 BBB ZYXO  における 3 軸方向の単位ベクトルをそれぞれ，
     BBB zyx ,, 回転の角速度ベクトルを ωとすると 
      RQP BBB zyxω   (A-52) 
のように表現できる．一方でオイラー角の定義に従った各軸方向の単位ベクト




ルをそれぞれ      HBHB zyx ,, で定義する．      HBHB zyx ,, 軸周りに発生する回転角速
度ベクトルと角速度ベクトルは ωと等価である． 
        HBHB zyxω  (A-53) 













































































































































































































を得る．ゆえに，    HBH zy , と      BBB zyx ,, の関係式は次式となる． 
        BBBH zyxz  coscoscossinsin  (A-56-a) 
      BBHB zyy  sincos  (A-56-b) 
得られた式(A-56)を式(A-53)に代入し，整理することで各軸周りのオイラー角速
度を得ることができる． 





     





































































































































































突風はゼロとして，対気速度 cV のダイナミクスを導出する．このとき， cV は 
 
222 WVUVc   (A-59) 

































































































































V  1  (A-63) 


































































































































































































































































































































   






















































































































































































































































































































本機体は BBZX 平面で対象となる．この仮定から 



















































































































    
    



































なお， zzxxxz IIII 
2* である．ここで，式(A-75)の NMl ,, は機体軸系の 3 軸周り
のモーメントであるから，式(A-41)を代入する．このとき，各軸周りの角加速度
は以下の式で表せる． 































































































































































































































dLRiKv e  
 
(A-77-a) 
    MMMt KJiK   (A-77-b) 
    qfDKJ BHMML ,,    (A-77-c) 
それぞれ， te KKLRiv ,,,,, はそれぞれ回路の入力電圧，電流，抵抗，インダク
タンス，逆起電力定数，トルク定数， DK, はモータと出力軸間のバネ定数と減
衰率， LM JJ , はモータの慣性能率と出力軸の慣性能率，  qf BHMM ,,,,  はそれ
ぞれ，モータの回転角，出力軸の回転角，出力軸にかかるヒンジモーメントであ
る．なお，ヒンジモーメントには舵角 ，迎角 B ，動圧qに依存した負荷がかか
ると考えられる．この応答特性を厳密に解いてもよいが，いくつか簡略化しても
差し支えないものも含まれているため，次のような仮定を用意する． 










RiKv e    (A-78-a) 
  qfJiK BHMt ,,    (A-78-b) 
なお， LM JJJ  である．このときのアクチュエータの舵角に関するダイナミク
スを式(A-79)に，アクチュエータの運動モデルのブロック線図を図 A-11 に示す． 











  ,,1    (A-79) 
 
 
図 A-11 アクチュエータの運動モデルのブロック線図 
 
一般にアクチュエータの制御部はPID制御で制御されていると考えられるが，








KK tet     (A-80) 
電圧vへの入力を PD 制御系により，式(A-81)で表せると仮定すれば， 
     KKv  com  (A-81) 
アクチュエータフィードバック制御系のブロック線図は図 A-12 で表現できる． 
 















































































































図 A-13 6 自由度運動モデル 














 線形化する状態量については縦の状態量として，機体軸系 BX 方向速度U，迎
角 B ，機体軸系 BY 周りのピッチ角速度Q，オイラーピッチ角 とし，横・方向





 000 coscVU   (B-1-a) 
 00 V (横滑り角 B  = 0) (B-1-b) 
 000 sincVW   (B-1-c) 
で表す． 0cV は機体重心の対気速度である．オイラー角については 




 00   (B-2-a) 
 00   (B-2-b) 
 000    (B-2-c) 
とする．さらに，定常滑空状態であるとき，ロール角速度，ピッチ角速度，ヨー
角速度は 0 RQP と考えることができ，各機体軸方向のつり合いと軸周りの
モーメントは以下のようになる． 
 0sin 00  mgX a  (B-3-a) 
 0sincos 000  mgYa  (B-3-b) 
 0coscos 000  mgZ a  (B-3-c) 
 00 l  (B-3-d) 
 00 M  (B-3-e) 




  tuUU  0  (B-4-a) 
  tvV   (B-4-b) 
  twWW  0  (B-4-c) 
  tpP   (B-4-d) 




  tqQ   (B-4-e) 
  trR   (B-4-f) 
  t  0  (B-4-g) 
  t  0  (B-4-h) 
同様に，擾乱を引き起こす力とモーメントについて，定常状態からの変化分に関
して記号  を付けて，以下のように表す． 
  tXXX aaa  0  (B-5-a) 
  tYYY aaa  0  (B-5-b) 
  tZZZ aaa  0  (B-5-c) 
  tll   (B-5-d) 
  tMM   (B-5-f) 
  tNN   (B-5-g) 
定常つり合い状態では 0l ， 0M と 0N についてゼロとなるため記していない．線
形方程式を導出する前に，オイラー角  ,, について，  ,,,0 が微小である
ことを前提として以下の近似式を採用する． 
   00 sin)sin(sin  (B-6-a) 
 1sinsin1)cos(cos 00    (B-6-b) 
 000 cossin)sin(sin    (B-6-c) 
 000 sincos)cos(cos    (B-6-d) 




   sinsin  (B-6-e) 










































 lpqIqrIIrIpI xzyyzzxzxx  )(  (B-7-d) 
 MrpIrpIIqI xzzzxxyy  )()( 22  (B-7-e) 
 NqrIpqIIrIpI xzxxyyzzxz  )(  (B-7-f) 
を得る．ここで，式(B-7)には機体軸方向のつり合い式が含まれていることから，
式を簡略化することができる．加えて，重力項のうち 0sin の積と微小量の 2 次
以上の項は 1 次の項に比べて十分に小さいと仮定することにより，以下のよう
な擾乱モデルに基づく運動方程式が導出できる． 
 aXmgqWum   00 cos)(   (B-8-a) 
   aYmgpWrUvm  000 cos  (B-8-b) 
 aZmgqUwm  00 sin)(   (B-8-c) 
 lrIpI xzxx    (B-8-d) 
 MqI yy   (B-8-e) 




 NrIpI zzxz    (B-8-f) 
加えてオイラー角のロール角とピッチ角については次のように定義できる． 
 0tan rp   (B-9-a) 
 q  (B-9-b) 
次に，空気力 aaa ZYX ,, とモーメント NMl ,, の線形化について考える．これらの
状態はつり合い状態から機体の速度 ( wvu ,, )，角速度 ( rqp ,, )，制御に使用する























































































































































































































































































































が多くある．第一に縦の運動について並進方向の運動の空気力 aa ZX , とピッチの
回転運動のモーメントM について，横・方向の状態の変動分 rarpv  ,,,, に関す
る安定微係数はゼロとできる．次に横・方向の運動について並進方向の運動の空
気力 aY とロールとヨーの回転運動のモーメント Nl, について縦の状態の変動分
aqwu ,,, の安定微係数についてもゼロとできる．加えて，経験的に影響が小さい
ことがすでに知られている次のような過程が一般に受け入れられている．
eaa XqX  /,/ は通常無視できる．さらに，特殊な項として， wM  / を加える
ことが一般的である．これらの条件を整理すると，微小項の線形式は以下のよう













































































































































   0B  (B-12-a) 
   0B  (B-12-b) 




















































加えて，定常状態の迎角 0 も微小である仮定することで式(B-14)で近似できる． 
 0000 /,/,/,/ UvUwUvUw     (B-14-a) 
 ここから，線形化された運動方程式の導出を行う．式(B-8)に式(B-11)を代入し，
さらに式(B-14)を考慮することにより以下の式が導出できる．なお，オイラーピ


































































































































































































































































































 0tan rp   (B-15-g) 
これらの式は縦 ( ,,, qwu ) と横・方向 ( ,,, rpv ) で分離され，式簡略化のた
め， )/()/1( uXmXu  ， )/()/1( plIL xxp  のように表記する．さらに Ddtd /
のように表記することにより，縦の運動方程式は 
 0)cos()( 00   gDWXuXD u  (B-16-a) 
   equ eZgDZUZDUuZ    000 sin)()(  (B-16-b) 
 equ eMDMDMDMuM    )()(
2
  (B-16-c) 



















   rarxxxzp ra LLrLDIIpLDL    )/()(  (B-17-b) 
   rarpzzxz ra NNrNDpNDIIN    )()/(  (B-17-c) 
 0tan rpD   (B-17-d) 
となる．まず，縦の運動方程式について, 微分項が左辺になるように整理すると 
 00 cosgqWXuXDu u   (B-18-a) 



























































































































































qD   (B-18-d) 














































































































   ( rarpi  ,,,, ) (B-20-b) 
のように置きなおして整理すると 






















































 rarp ra LLrLpLLDp   '''''   (B-21-b) 
 rarp ra NNrNpNNDr   '''''   (B-21-c) 
 0tan rpD   (B-21-d) 





































































































































































































































































































































































































































































































































































 有翼式のロケットを質点系モデルとして扱う場合，機体重心の対地速度 cV ，
経路角 ，方位角 ，高度 h，緯度，経度を計算する．ここで，飛行範囲が
十分に狭い場合緯度経度について，局所水平座標上での移動距離 (    eastnorth , yx  ) 
でも差し支えない．このとき，それぞれの微分方程式は以下の式のようになる．



















1cos 2 Lcc SCVmV  
 
(C-1-c) 
 sincVh   (C-1-d) 
  coscoscVx   (C-1-e) 
  sincoscVy   (C-1-f) 
 




















図 C-1 GA フローチャート 
 
① 適応度計算 



















































































この中で，最適化変数となるのは  ,,,0 nn baa ，  ,,,0 nn baa  (n = 1, 2, 3)で
計 16 個である．また，  nnnn baba ,,, の最大値を  maxmaxmaxmax ,,, baba として，
分母で除することにより，フーリエ級数の範囲を 1 で表現する．最後に飛行姿
勢制限値 lim,lim, B を乗じることで，滑らかな誘導入力を生成する．しかし，本
研究では揚抗比の高い迎角で飛行するよう，迎角のコマンドは海抜高度 (12km
以上) で目標迎角 20°とし，それ以下の海抜高度では目標迎角を 12°と一定とし
た．これにより最適化変数は 8 個となる． 
次に適応度についてであるが，本手法は遺伝子によって生成された誘導入力
により飛行軌道に関するダイナミクスの順方向計算を飛行高度が 0m になるま
で実施する．本研究では飛行禁止領域を設けておらず，最終の位置 ( ee yx , ) と目
標位置 ( tt yx ,  ) の誤差，飛行距離  dtVc と現在地( 000 ,, hyx  )から目標位置までの
最短距離     202020 hyyxx tt  の比，方位角誤差 tee   のみを考慮し，そ
れぞれに重みを設けて適応度の評価行うこととした． 
 
 aziazidisdisrangerange PwPwPwf   (C-3-a) 
    22range tete xxxxP   (C-3-b) 
 




















teP   (C-3-d) 





め，方位角の重みを大きくすることとし，それぞれの重み係数を rangew = 1， disw  

















おけるシミュレーションは滑空開始後 20 秒ごとに実施することとした．1 度の
飛行シミュレーションで 15 回程度飛行軌道が再生成されるが 1 回の最適化計算




で飛行軌道が十分生成可能で 4 分程度で終わるよう (帰還シミュレーション全
体で 1 時間程度になるように調整) に，表 C-1 のような計算条件とした． 
 








飛行シミュレーション終了条件 海抜高度 0m 
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付録D. PID 制御による疑似入力設計例 
D-1 ゲイン調整則 





報告があり，特に限界感度法は 1942 年に Ziegler と Nichols が報告して以来，現
代でもよく用いられる手法 (ZN 法) の一つとして挙げられる[100]–[102]．限界








表 D-1 限界感度法ゲイン 
比例ゲイン CP KK 6.0  
積分時間 CI TT 5.0  
微分時間 CD TT 125.0  
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積分時間 IT ，微分時間 DT については以下の制御系のように定義されている． 
 






















表 D-2 疑似入力項設計時の比例ゲイン，積分時間と微分ゲイン 
比例ゲイン 26.0 nPK   
積分時間 nIT 5.0  
















n を 0. 1Hz → 1Hz としたときの根軌跡を図 D-1 に示す． 






















  付録 D PID 制御による疑似入力設計例 
241 
 
るが，ここでは一旦式を展開し次のように P ゲイン，D ゲインおよび I ゲインを
設定する． 

























)()2( 22 Tsss    (D-6) 
式(D-6)を展開すると 
 










































  (D-9) 
次に，式(D-9)を部分分数分解する．分母は上記の条件から 22 2   ss と Ts 
に因数分解できるから次式で表せると仮定する． 












































































































なお， 22 2 TTr   としている．ここで，式(D-14)を式(D-15)のように改め
て定義する． 
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 221 2   
(D-21) 










































となるから， )(1 sy は式(D-23)から(D-24)で表すことができる． 
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   




































   




































   
   














































































































  (D-29-b) 
これで第一項の時間領域での応答式は導出できた．次に第二項の逆ラプラス変
換を行う． 
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   TteTty  122   (D-33) 
式(D-9)に関するするステップ応答を式(D-29)と式(D-33)を用いて導出する．式
(D-18)を時間応答で表すと 













































































tyty .max  (D-37) 
である． .maxt はオーバーシュート量が最大のときの時間で t >0 において，初めて
0/)( dttdy となるときである．そこで式(D-36)を時間微分する． 
 
 
   
 






























































































  (D-39-b) 










































































































式(D-43)がゼロとなるときが時間 .maxt であるから 
 
























































































  (D-46) 
式(D-46)を満たす時間 .maxt を式(D-36)に代入することで )( .maxty を求めることがで
き，その結果さらに式(D-36)に代入することによりオーバーシュートの割合を評
価できる．ここで，式(D-45)の解を一意に定めることは難しい．今回は Matlab の
vpasolve を用いて数値的に解を導出する．以下に例として振動の周波数を 0.4, 0.5, 




図 D-2  =0.4Hz のときの応答とオーバーシュート率 
 




図 D-3  =0.5Hz のときの応答とオーバーシュート率 
 
図 D-4  =1.0Hz のときの応答とオーバーシュート率 
オーバーシュートについてであるが時定数の逆数 T と振動数の比で評価した
場合，常に約 T= 0.161でオーバーシュート 20%程度となることがわかった．つ
まり時定数に換算すると /21.6/1 T となる． 
本解析の結論として，ダイナミックインバーション法を併用した PID 制御系
のゲイン調整をする場合，減衰率を 2/1 とし，オーバーシュート 20%となるゲ
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表 D-3 PID ゲインの調整結果 
振動数   任意 
減衰率   2/1  
時定数  T/1  /21.6  
比例ゲイン PK  T 22   
積分ゲイン IK  T2  
微分ゲイン DK  T2  
 
  




D-2-1 PID 制御による疑似入力設計 





1 について PID 制御系を用いて設計する．疑似入力は以下の式であるとする． 
 )(1)(
comcom1 BBIBDBBP s






























































  (D-50) 
迎角の固有振動数を 1.0Hz に固定し，アクチュエータの固有振動数を 1.0-5.0Hz
  付録 D PID 制御による疑似入力設計例 
251 
 
に遷移させた場合の根軌跡を図 D-5 に示す． 
 
 
図 D-5  = 1.0Hz， e = 1.0 - 5.0Hz (0.25Hz 刻み)の根軌跡 
 
PD 制御のときはアクチュエータと迎角の固有振動数の比が 2 のとき安定限界
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11 x Cy  (D-51-b) 
 Tc qv  1x  (D-51-c) 
 1y  (D-51-d) 
com
u  (D-51-e) 
   











































  TIP sKKPB e 0/00 0com   (D-51-g) 
 0010C  (D-51-h) 
となる．式(D-51)を用いると，閉ループ系の伝達関数は式(D-52)となる． 




の数値シミュレーションを実施する．条件は PD と同じ (表 4.4-1) 条件とし，
図 D-6 - 図 D-10 にシミュレーション結果を示す． 
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図 D-6 シミュレーション結果 (
e  = 1.0 Hz，   = 1.0Hz) 
図 D-7 シミュレーション結果 (
e  = 2.0 Hz，   = 1.0Hz) 
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図 D-8 シミュレーション結果 (
e  = 3.0 Hz，  = 1.0Hz) 
図 D-9 シミュレーション結果 (
e  = 4.0 Hz，   = 1.0Hz) 
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図 D-10 シミュレーション結果 (
e  = 10.0 Hz，   = 1.0Hz) 
続けて，式(D-52)を用いてシミュレーション条件ごとに固有値解析を実施した結
果を図 D-11 - 図 D-15 に示す． 
 
図 D-11 固有値解析結果 (
e  = 1.0 Hz，   = 1.0Hz) 

























































図 D-12 固有値解析結果 (
e  = 2.0 Hz，   = 1.0Hz) 
 
図 D-13 固有値解析結果 (
e  = 3.0 Hz，   = 1.0Hz) 


























図 D-14 固有値解析結果 (
e  = 4.0 Hz，   = 1.0Hz) 
 
図 D-15 固有値解析結果 (
e  = 10.0 Hz，   = 1Hz) 
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D-3 階層間連成法による 6 自由度運動の非線形制御
系設計 
D-3-1 PID 制御による疑似入力の設計 






































































































   
   


























































































































































 Tc qv  lon1x  (D-56-c) 

lon1
y  (D-56-d) 
comlon1
u   (D-56-e) 
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   







































  TIP sKKPB 0/00 0comlon    (D-56-g) 
 0010lon C  (D-56-h) 



































































































































































































図 D-16 積分器の制限値なしの場合の飛行軌道 
そこで，積分器による舵面の上限値 ( lim ) を 10[˚・s]と決め，積分ゲインから
積分項の上限値を決定した． 
 IKE /limintegrallim   (D-59) 
 


















































































(b) 時刻歴 ( 2 / 2 ) 

























































































Aerodynamic Forces and Moments




























































図 D-18 シミュレーション結果 (
re  ,,a  = 4.0 Hz， ,,  = 1.0Hz) 



























































































(b) 時刻歴 ( 2 / 2 ) 

























































































Aerodynamic Forces and Moments




























































図 D-19 シミュレーション結果 (
re  ,,a  = 4.0 Hz， ,,  = 0.8Hz) 













































































(b) 時刻歴 ( 2 / 2 ) 

























































































Aerodynamic Forces and Moments




























































図 D-20 シミュレーション結果 (
re  ,,a  = 4.0 Hz， ,,  = 0.4Hz) 
 I 動作の積分項に制限値を設けない場合においては墜落する一方で，制限値を
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